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® ProcedS de mise h poste d'un satellite de telecommunications gdostationnalre. 



® Proc^d^ d© mise h poste d'un satellite de tele- 
communications geostationnaire. dont la plate-fomne 
(1) est pointee vers le solell (S) et dont la charge 
ub'te (7) est mont^ rotative de mani^re h raster 
point^ vers la terre. 

II consists a utiliser la roue d'inertie (3) du 



satefttte, ainsi que ses senseurs (4, 10. 12) et even- 
tuellement son gyromfetre deux-axes (5) pour effec- 
tuer te contrdle d'attitude du satellite pendant tout le 
transfert c*est k dire aussi bien sur I'orbite de trans- 
fert qu'au cours du tir d'apog^e. 
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PROCEDE DE MISE A POSTE D'UN SATELLITE DE TELECOMMUNICATIONS GEOSTATIONNAIRE 



La presente invention se rapporte h un procede 
de mise k poste d'un satellite de telecommunica- 
tions g^ostationnaire. 

Traditionnellement la mise h poste (ou "phase 
prB-op6rationnelIe") d'un satellite de telecommuni- 
cations comprend les phases successtves sutvan- 
tes : 

- Injection, a I'aide du lanceur, du satellite sur une 
orbite de transfert des satellites geostationnaires ; 
cette orbite interm^diaire est elllptique et Tinjection 
par le lanceur est effectu^e sensiblement au peri- 
gee de celle-ci. 

- Acquisition de Tattitude du tir, ou manoeuvre, 
d'apogee ; ce tir de Tapog^e est destin§ h §tre 
effectu§ au volsinage (c'est a dire autour) de Tapo- 
gee de I'orbite de transfert dans le but de placer le 
satellite sur son orbite de derive definitive qui est 
une orbite circulaire dont le rayon est sensiblement 
egal a Tapog^e de I'orbite de transfert. 

- Execution, au voisinage de cette apogee, de ce 
tir. ou manoeuvre d*apogee par mise ^ feu de la 
tuyere du moteur d'apogee du satellite. 

- Lorsque I'orbite circuiaire de derive definitive est 
atteinte (apres une ou plusieurs manoeuvres d'apo- 
gie) : derive du satellite sur cette orbite jusqu'a ce 
qu'il atteigne sa position orbitale geostationnaire 
definitive. O'est seuiement h ce stade que la char- 
ge utile est rendue operationnelie. et que debute 
en consequence la *phase op4rafionnelle" de la 
vie du satellite. 

Durant la phase operationnelie. la plupart des 
satellites de telecommunications actuels sont stabi- 
lises selon ies trois axes par une roue fixe qui 
foumit une raideur gyroscopique et permet la com- 
mando indirecte du lacet h travers la commando 
d'attitude en roulis. La commande en tangage est 
assur^e par variation de la vitesse de la roue. Ce 
systeme minimal garantft une precision de polnta- 
ge qui depend du capteur utilise, de la valeur du 
moment dn^tique et de la resolution du couple de 
commande. Ble peut etre amefior§e par Tutiiisation 
de dfspositifs supplementaires teis que t>obines 
magn§tiques, voile solaire, roues inclinees ou roues 
de reaction transverses mais ceci au detriment de 
la masse et du coQt 

La plupart des satellites de telecommunications 
geostationnaires qui sont actuellement sur orbite 
ont une configuration dite "Nord-Sud" par laquelle 
rensemble du satellite, c'est a dire la plate-forme 
et la charge utile, est en penmanence pointe vers la 
tenre. le genSrateur sol^re se d^ployant et s'orien- 
tant toutefois selon raxe perpendiculaire h TcMtNte 
et les panneaux solaires toumant autour de leur 
axe longitudinal de fagon h §tre en p rmanence 
polntes vers le sol il. Dans une telle configuration. 



I'axe de la roue d'inertie est perpendiculaire au 
vecteur de pouss^e lors de la mise k feu du 
moteur d'apog^e , de sorte que cette roue ne doit 
pas §tre mise en rotation au cours de la manoeu- 
6 vre d'apogee afin de ne pas contrarier celle-cl. 

Dans la litterature, par exemple dans le do- 
cument FR-A-2472509, a ete decrite une autre 
configuration, qui utilise pour le satellite une plate- 
forme et des panneaux solaires constamment poin- 
70 tes vers le solell. et une charge utile qui est mon- 
tee rotative par rapport k cette plate-forme de 
maniere k etre constamment pointee vers la terre. 
Ceci impose que la charge utile soit enti§rement 
amenagee sur une face Nord ou Sud qui est per- 
is pendiculaire a Taxe lanceur en configuration de 
tancement II en resulte, dans un tel cas. que I'axe' 
de la roue d'inertie est aligne avec la direction de 
pou^e du moteur d'apogee. 

Avec la premiere configuration, qui est celle de 
20 la plupart des satellites geostationnaires actuelle- 
ment sur orbite, II existe deux grands precedes de 
stabilisation du satellite lors de sa mise k poste a 
partir de i'orbite transfert. 

Un premier procede, dit "transfert spinne", 
25 consiste k injector le satellite sur son orbite de 
transfert en iui imprlmant un mouvement de rota- 
tion, ou "spin", autour de I'axe de son moteur 
d'apogee. A titre d'exemple, les phases successi- 
ves d'une telle mise k poste sont les suivantes : 
30 - injection, par la fusee langeuse. du satellite dans 
une attitude en rotation selon les donnees suivan- 
tes : 

- precision d'attitude inferieure a 6 degree 

- Vitesse angulaire transverse inferieure k 2 
95 degres/seconde 

- Vitesse de spin de I'ordre de 5 tours/lminute 

- mise sous tension du sys&me de s^ilisation, 
depioiement des antennes, et augmentation de !a 
Vitesse du spin a 13 tours/minute 

40 - detemnination de Tattitude et de la vitesse de spin 
par telemesure du capteur d*eievation solaire et 
terrestre 

- reorientation de I'axe de spin avant cheque ma- 
noeuvre d'apogee 

45 - manoeuvre d'apogee (en une ou plusieurs ma- 
noeuvres) 

- diminution de la vitesse de spin 

- acquisition solaire et depioiement des genera- 
teurs solaires 

50 - acquisition de I'attitude finale. 

Un tel procede, qui presente une grande se- 
curite de part la rotation imposee au satellite au 
cours de la mise k poste, a pour avantages de 
minimiser les manoeuvres d'attitudes et le materiel 
necessaire k la mise k poste. En revanch . les 
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effets de ballottsm nt d liquide (carburant et com- 
burant) Ii4s aux grandes quantit§s d'ergols embar- 
qu§s sont difficiles k mattriser et k mod^liser. En 
outre, cette configuration "sptnn^e" a pour incon- 
venient d'etre contraignante du point de vue du 
rapport dMnertie et des problemes d'amenagement 
et d'equilibrage du satellite afin de safisfaire aux 
critlres de stability.. 

Un second proc^di de stabilisation en transfert, dit 
"transfert stabilise trois axes", conslste h injecter ie 
satellite sur son orbite de transfert selon une attitu- 
de stabilisee trois-axes et a utiliser un materiel 
spedfique pour commander Torientation tout au 
long du transfertPar exempie. les phases successi- 
ves d'une telle mise a poste sont les suivantes : 

- injection du satellite par sa fusie langeuse dans 
une attitude trois-axes. avec une precision d'attitu- 
de de I'ordre de 3 degr^s. une vitesse angulaire 
quasi-nulle dans Tattitude d^sirge, et le g^n^rateur 
solaire orients vers le soleil 

- calibration des derives des gyrom&tres. acquisi- 
tion solaire. acquisition terra, manoeuvre de rota- 
tion de 360 degr§s autour de cheque axe pour 
calibration fine des gyrometres 

- pointage solaire du gindrateur solaire 

- Oeuxieme calibration des gyrometres (ceux-ci 
ayant derive entre-temps) 

- acquisition de Tattitude du tir d'apog^e 

- manoeuvre d*apog^e (une ou plusieurs manoeu- 
vres) sous controfe des gyrometres 

- acquisition du soleil et d^ploiement du g^nirateur 
solaire 

- acquisition d*attitude nominate. 

Ce second prooSdd a pour inconvenient de ne 
pas presenter la s6curit§ de stabilisation (en cas de 
panne par exempie) qui est inh^rente au transfert 
spinnS. En outre, il necessite un materiel specifique 
h reparation de mise h poste, dont : 
. un capteur solaire fin h plusieurs tites optiques ; 
. un capteur terrestre infrarouge ; et 
. un bloc gyrom#tiique IntSgrateur trois-axes ; 
de sorte qu'll est finalement complexe et coQteux. 

Enfin, ces proc^d^s connus ont pour autre 
inconvenient de manquer d*autonomie. en n^oessl- 
tant une charge au sol non negligeable. 

LMnvention vise a remedier a ces inconve- 
nients. Elle se rapports h cet effet k un precede de 
mise h poste d*un satellite de telecommunications 
geostationnaire. ce precede dtarrt du type selon 
lequel cette mise k poste comprend les phases 
successives suivantes : 

- injection, k Taide du lanceur, du satellite sur une 
orbite de transfert des satellites gSostationnaires ; 

- acquisition de I'attitude du tir d'apog^e. effectu6 
au voisinage de I'apogee dans le but de placer le 
satelfite sur son orbite de dSrh^e definitive ; 

• xicution d oe tir. ou manoeuvr , d'apog§ ; 

- lorsque cette rbite de dSriv est attelnte, apr^s 



un ou plusieurs tirs d'apog^e : derive du satellite 
sur orbite Jusqu'Si attelnte par celui-ci de sa posi- 
tion orbttale definitive. 

ce precede consistent successivement, en adop>- 
5 tant pour ce satellite une configuration, connue en 
soi, alliant une plate-forms toujours pointee vers le 
soleil et une charge utile orientabie par rapport k 
cette piate-forme et toujours pointee vers la terre : 

- k injecter le satellite sur son orbite de transfert 
70 dans une attitude stabilisee trois-axes correspon- 

dant sensiblement k ^attitude de la manoeuvre 
d'apogee : 

- k mettre sous tension le dispositif de commando 
d'orientation equipant normalement ce satellite ; 

75 - a effectuer alors Toperation d'acquisition solaire ; 

- k mettre en vitesse, apres avoir precede a Tannu- 
lation des erreurs de pointage en vitesse. la roue 
dnetique qui equipe normalement le satellite. I'axe 
da rotation de cette roue cinetique etant. en raison 

20 de la configuration precitee adoptee pour ce satelli- 
te, alignee avec raxe de poussee du moteur d'apo- 
gee, et cette mise en vitesse etant effectuee k une 
valour suffisante pour obtenir une bonne rigidite 
gyroscopique ; 

25 - k deployer au moins partieiiement le generateur 
solaire ; 

- a commander Torientation sur les trois-axes tout 
en annutant. de mani^re classique. les vitesses 
angutaires par reduction de la nutation ; 

30 ' k preparer alors la manoeuvre d*apogee en pro- 
cedant, grace k la connaissance de I'attitude, k 
I'orientation du moment cinetique de ladite roue 
cinetique selon I'axe du tir d'apogee ; 

- a proceder enfin, au voisinage de Tapogee de 
35 Torbite de transfert, au tir d'apogee tout en proce- 

dant au cours de ce tir d'apogee, a une comman- 
do d'orientation du satellite , et 

- lorsque I'orbite de derive definitive est attelnte, 
apr^s un ou plusieurs de ces tirs d'apogee. a 

40 proceder dassiquement k la derive du satellite 
jusqu'e sa position orbitale allouee. 

Avantageusement, ladite commando d'orienta- 
tion sur les trois axes est effectue par rintenmediai- 
re d'un capteur solaire deux-axes equipant norma- 
ls lement ie satellite pour §tre utilise k poste sur 
celui-ci. 

Selon une premiere forme d'execution, la pre- 
paration de la manoeuvre d'apogee est effecbjee 
en utilisant, pour obtenir la reference d'attitude du 
60 troisieme axe proche de la direction solsure. les 
capteurs equipant normalement la charge utile du 
satellite, tels que capteur stellaire ou capteur ter- 
restre. 

Selon une autre forme d'exdcution, la prepara- 
55 tion de la manoeuvre d'apogee est effet^e en 
utilisant un gyrom&trs deux axes equipant ce satel- 
lite t n ffectuant, pour obtenir la reference d'atti- 
tud du troisiem axe proche de la direction solai- 
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re, une manoeuvre spSdfique consistant n un 
rotation du satellite de 90 degres autour du mo- 
ment cinetique de la roue, cette rotation utilisant 
une rSfSrence gyroscopique, ce qui conduit h un 
^change des axes transverses h la roue cinetique 
et permet d'obtenir la reference d'attrtude ^ Paide 
d'un moyen optique qui, h titre d'exemples, soit 
comprend une tete optique suppl^mentaire ortho- 
gonale k celle normalement utilisee a poste. sat 
consiste en une lame semi-reflechissante inciin^e k 
45 degris devant la tite optique du senseur nor- 
malement utilise a poste. 

De toute fa^on. {'invention sera bien comprise, 
et ses avantages et autres caractsristiques ressorti* 
rent. lors de la description suivante d'un exemple 
non fimitatif de realisation, en reference au dessin 
schematique annexe dans lequel : 

- Rgure 1 montre schdmatiquement la confi- 
guration utilisee pour ce satellite de telecommuni- 
cations. 

- Rgure 2 morrtre tes phases essentielles du 
transfert ; et- - 

- Rgure 3 est un schema explicatif d'une 
des fapons de preparer la manoeuvre d'apog^e. 

En se reportant k la figure 1. ce satellite de 
telecommunications geostationnalres est compose : 
. d'une plate-forme 1 qui, entre autres, comporte 
des tuyeres, dont la tuyere 2 du moteur d'apogee, 
une roue cinetique 3. un capteur solaire deux-axes 
4. et un gyrometre int§grateur deux-axes 5 de type 
gyroscope sec. et qui porte le generateur solaire 
avec ses deux panneaux solaires deployables 6 ; 
et 

. d'une charge utile 7, qui comporte toute ia parfie 
radioeiectrique dont les antennes 8, et qui est fixee 
sur un plateau toumant 9 monte sur la plate-forme 
1 ; dans la majorite des cas. cette charge utile 
comporte au moins un capteur terrestre infrarouge 
10 et/ou au moins un capteur stellaire 12. 

Conformement h ce type de configuration, et 
lorsque le sateinte est a poste, la plate-fomie 1 et 
les panneaux solaires 6 sont en permanence poin- 
t^s en direction S du soleil, tandis que le plateau 9 
toume constamment de fagon a maintenir en per- 
manence la charge utile 7 pointee en direction T 
de la terre (la charge 7 effectue done un tour par 
jour par rapport au soleil). Ceci impose que cette 
charge utile soit entierement amenagee sur une 
face Nord ou Sud (Nord N dans cet exemple) qui 
est perpendiculaire h I'axe lanceur 11 (axe de la 
tuyere 2 du moteur d'apogee) en configuration de 
lancement L'axe de la roue d'inertie 3 se trouve 
done, dans cette configuration, aligne avec ia direc- 
tion de poussee du moteur d'apogee 2, 

II s'ensuit que. conformement au precede de 
rinvention. la roue cinetiqu 3 peut etre mise en 
rotation avant et pendant la manoeuvre d'apogee, 
c*est a dire deja sur Sorbite de transfert. ce qui 



permet. en autres. non seulement de stabiliser {'at- 
titude pendant le transfert, mals errcore dans le 
plupart des cas d'eviter d'avoir k emt>arquer du 
materiel spedfique pour Torblte de transfert 
5 En d'autres termes, afin de beneficier au moins 

partiellement des avantages du transfert splnne 
sans en avoir les inconvenients, rinvention propose 
de remplacer le moment cinetique oUenu par la 
rotation du satellite par un moment cinetique Inter- 
to. ne apporte par la roue d'inertie. Un tel concept 
permet d'utiliser la roue d'inertie fonctionnant pen- 
dant la phase operationnelle. Associee. par exem- 
ple. au capteur solaire utilise aussi a poste et au 
syst^me de tuyeres de commando d'orientation. 

75 cet ensemble permet de maintenir prectsement 
I'attitude pendant les phases de preparation de 
manoeuvres. Un tel systfeme s'avfere done simple, 
fiable. et peu coQteux car il ne met en jeu aucun 
mat§riel spedfique dans la majorite des cas. 

20 En se reportant maintenant k la figure 2, sur 

laquelle sont representes la terre T et I'orbite du 
transfert geostationnaire 13, les phases successi- 
ves du transfert et plus generalement de I'operation 
de mise a poste du satellite s, sont les sulvantes : 

25 I : Injection, par la fusee langeuse, du satelli- 

te s sur son orbite de transfert 13 dans une attitude 
stabilisee trois axes correspondant. aux erreurs 
d'orientation de la fusee langeuse pr^s, k I'attitude 
de ia manoeuvre d'apogee. 

30 II : Mise sous tension du dispositif de 

contrdle d'attitude equipant le satellite, et mise en 
Vitesse de la roue dnetique 3 k une valeur suffi- 
sante pour obtenir une bonne rigidite gyroscoplque 
(typiquement 50 Nms par exemple). 

ss III : Ce mode d'acquisition etant effectue. en 

700 secondes au maximum pour fixer les idees, 
I'ordre de deploiement du generateur solaire 6 est 
aiors transmis. ce qui permet de limiter la profon- 
deur de decharge des batteries k 20% pour par 

40 exemple une charge utile de 3000 amp^res-heure ; 
rattitude est alors stabilisee sur les trois axes par 
rmtermediaire du capteur solare deux- axes 4, 
normalement utilise k poste, les vitesses angul^res 
etant classiquement annuiees par reduction de la 

45 nutation ; considerant une precision de mesure du 
capteur solaire grand champ de 0.05 degres, I'atti- 
tude selon i'axe proche de la direction du soleil 
peut §tre alors maintenue avec une precision infe- 
rieure k 0,5 degres. 

50 IV : Preparation de la manoeuvre d'apogee 

en procedant gr§ce a la connaissance de I'attitu- 
de. k I'orientation du moment cinetique de la roue 
3 selon I'axe du tir d'apogee. 
Afin de preparer la manoeuvre d'apogee, il est en 

55 effet necessaire d'orienter le moment cinetique de 
cett rou 3 selon la direction requlse par Toptimi- 
sation de increment de vltesse lors du tir d'apo- 
gee. Pour cela. II faut obtenir la reference d'attitude 
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du troisieme axe proche de la direction solaire. ce 
qui peut §tre rSalisS de deux fagons : 
. soft en utilisant. s*ils existent, les capteurs de la 
charge utile 7, tels que le capteur stellaire 12 ou le 
capteur terrestre 10 ; II s'agit 1^ d*une solution 
simple. d*autant plus que I'en^eur d'orientation de la 
roue est limit^e h quelques degr^s, et par conse* 
quent simplifie ia reconnaissance d'etoile ; 
. soit (figure 3) en utilisant le gyroscope 5 h deux 
axes 14, 15 (I'axe 15 ^tant un axe a 45 degres par 
rapport k la direction du soleil) et en effectuant une 
manoeuvre sp§cifique consistant en une rotation de 
90 degris autour du moment cinetique en utilisant 
une r§f^rence gyroscopique. Ceci conduit a un 
^change des axes transverses h la roue 3, et 
pennet d*obtenir la r^fSrence d*attitude soft k tra- 
vers Tutiiisation d'une t§te optrque suppl^mentaire 
orthogonale h celle utilisee k poste, sott k travers 
une lame seml-refMchissante inclin^e a 45 degres 
devant la tete optique du capteur utilise k poste (le 
soleil passe k travers cette lame dans une position 
directe, et il se r§flechit sur cette demi&re dans 
une position ortiiogonale. ce qui permet d'utlliser le 
capteur solaire equipant normalement le satellite 
pour obtenir cette reference d'attitude). Dans Tatti- 
tude inertietle initiale. le gyrometre integrateur 
deux-axes 5 a pu §tre calibre, la configuration 
inclinee definie dans ia figure 3 permettant une 
calibration des deux axes du fait que Taxe 15 est 
inclin§ k 45 degr6s par rapport au soleil S. 
La connaissance de Tattitude penmet alors d'orien- 
ter. a Paide des tuy&res. le satellite pr§cisiment 
selon i'axe de poussSe pour le tir d'apog^e. V : 
Execution (pendant environ une heure pour fixer 
les IdSes), et de l^g&rement en amont jusqu'^ 
l^§rement en aval de I'apogee de I'orbrte 13. du 
tir d*apogee pour mise k feu de la tuyere 2 du 
moteur d*apog6e. L'orbite drculaire definitive est 
classiquement atteinte apres plusieurs manoeuvres 
d'apogSe du meme type. 

Au cours de cette manoeuvre d'apogde. la rigidity 
gyroscopique donnee par la roue d^inertie 3 n'est 
pas suffisante pour supporter les couples p^erturba- 
teurs du moteur d'apogee. Uattitude est alors sta- 
biiisee soit en utilisant le ou les capteurs charge 
utile precltes (12. 10). soit ^ I'alde du gyrometre 
deux-axes pricite 5. 

VI : Cette phase, non repr§sentie au dessin, 
consiste classiquement lorsque I'orbite drculaire 
definitive est atteinte (en g^n^ral apr&s plusieurs 
manoeuvres d'apogee durant chacune environ une 
heure et ex§cutees chacune au voisinage de Tapo- 
gee de Torbrte de transfert). a proceder k la derive 
du satellite s jusqu'^ sa position orbitale alkxiee. 

Dans la majority des cas, un tel syst^me de 
contrdle d*attitude en transfert ne n^cessite pas de 
matiriel sp^cifique, car : 

- la roue dn§tique t I capteur solaire sont 66]^ 



pr§vus pour assurer le pointage de la plate-fonme 
pendant la phase opdrationnelle. 
- le capteur stellaire ou terrestre infrarouge est di'ik 
utilise pour le pointage de la charge utile. 

6 - le gyromfetre deux-axes peut 6ventuellement etre 
utilise pour le maintien a poste afin de maintenir la 
pr^dsion de pdntage. 

Finalement. la configuration satellite bas§e sur ' 
une plate-forme inertielle poirn^ en direction du 

10 soleil permet de definir un systeme de commande 
d'orientation, bas4 sur un materiel minimum, qui 
est aussi simple et sQr qu*un systeme de transfert 
spinn^ tout en evitant les contraintes liees en parti- 
culier aux effets de ballottement de liquide et aux 

IS caractSrIstiques de masse et inertie. 

Comme il va de sol. I'invention n*est pas (imi- 
tee au mode de realisation qui vient d'etre decrit, 
mais elle est. bien au contraire. susceptible d'etre 
mise en oeuvre selon de nombreuses autres va- 

20 riantes conduisant a d*autres modes d'ex^cution. 



Revendlcations 

2S 1 - Precede de mjse k poste d'un satellite de 

telecommunications giostationnaire (s). ce proc^de 
etant du type selon iequel cette mise k poste 
comprend les phcises successives suivantes : 

- injection, k Taide du lanceur, du satellite (s) sur 
30 une orbite de transfert des satellites g^ostationnai- 

res (13) ; 

- acquisition de {'attitude du tir d'apogee. effectuie 
au voisinage de Tapogee dans le but de placer le 
satellite sur son orbite de derive definitive ; 

35 - execution de ce tir, ou manoeuvre, d'apogee ; 

- lorsque cette orbite de derive est atteinte. apr§s 
un ou plusieurs tirs d'apogee : derive du satellite 
sur orbite jusqu'a atteinte par ceiui-d de sa posi- 
tion orbitale definitive. 

40 caracterise en ce qu'il consiste, successivement en 
adoptant pour ce satellite (s). une configuration 
connue en soi, alliant une plate-fonme (1) toujours 
pointee vers le soleil (S) et une charge utile (7) 
orientable par rapport a cette plate-forme et tou- 

45 jours pointee vers la tenre (T) : 

- a injector le satellite (s) sur son orbite de transfert 
(13) dans une attitude stabilisee trots-axes corres- 
pondant sensiblement k Patlitude de la manoeuvre 
d'apogee ; 

50 - a mettre sous tension le dispositif de commande 
d'orientation equipant normalement ce satellite ; 

- k effectuer alors Toperation d'acquisition solaire ; 

- k mettre en vitesse. apres avoir procede k I'annu- 
iation des erreurs de pointage. la roue dnetique (3) 

S5 qui equipe normalement te satellite (s). Taxe de 
rotation de cette roue dnetique etant, en raison de 
ia configuration precitee adopte pour ce sateirite , 
aligne avec I'axe de pouss^e du moteur d'apoge 
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(2). t cette mise en vitesse §tant effectuSe h une 
valeur suffisante pour obtenir une bonne rigidity 
gyroscopique ; 

- a deployer au moins partiellement le generateur 
solaire (6) ; 

- a commander d'orientation sur les trois-axes tout 
en annulant de mani&re ciassique. les vitesses 
angulaires par reduction de la nutation ; 

- k preparer alors la manoeuvre d'apogee en pro- 
cedant. grace a la connaissance de l*attitude, a 
Torientation du moment cinetique de ladite roue (3) 
selon I'axe du tir d'apogee ; 

- a proceder enfin. au voisinage de I'apogee de 
Torbite de transfert, au tir d'apogee tout en proc§- 
dant au cours de ce tir d'apogee, a une comman- 
do d'orientation du satellite ; et 

- lorsque Torbite de derive definitive est atteinte, 
apr§s un ou plusieurs de ces tirs d'apogee. h 
proceder classiquement a ta derive du satelGte 
jusqu'a sa position orbitale allou^e. 

2 - Precede de mise h poste selon la revendi- 
cation l.'caractisris^ en ce que ladite comniande 
d'orientation sur les trois-axes est effectude par 
rintemn^lalre d'un capteur deux-axes (4) equipant 
normalement le satellite(s) pour §tre utilise h poste 
sur celui-d. 

3 - Precede de mise a poste selon ta revendi- 
cation 1 ou la revendication Z, caracterise en ce 
que ia preparation de la manoeuvre d*apog^e est 
effectuee en utilisant. pour obtenir la reference 
d'attitude du troisi^me axe proche de la direction 
solaire, les capteurs equipant normalement la char* 
ge utile du satellite, tels que capteur stellaire (12) 
ou capteur tenrestre (10). 

4 - Precede de mise h poste selon la revendi- 
cation 1 ou la revendication 2, caracterise en ce 
que la preparation de la manoeuvre d'apogee est 
effectuee en utilisant un gyrometre deux-axes (5) 
equipant ce satellite et en effectuant pour obtenir 
la reference ^attitude du troisi§me axe proche de 
la direction sotaire, une manoeuvre sp^ctfique 
consistant en une rotation du satellite de 90 degr^s 
autour du moment cinetique de la roue (3). cette 
rotation utilisant une reference gyroscopique, ce 
qui conduit h un echange des axes transverses k 
la roue cinetique et permet d'ot3tenir la reference 
d'attitude k Taide d'un moyen optique. 

5 - Proo§d§ selon la revendication 4, caracteri- 
se en ce que ce moyen optique comprend une t§te 
optique suppt§mentaire orthogonale a celle norma- 
lement utilisee a poste. 

6 - Precede selon la revendication 4, caracteri- 
se en ce que ce moyen optique consiste en une 
lame semi-retlechissante Inclinee a 45 degres de- 
vant la teta optique du capteur (4) normalement 
utilise k poste. 

7 - Precede selon Tune des revendications 1 k 
6, caracterise en ce que la commando d'ori ntation 



au cours du tir d'apogee est effectuee en utilisant 
le ou les capteurs (10. 12) de la charge utile (7). 

8 - Procede selon Tune des revendications 1 a 
6, caracterise en ce que la commando d'orientation 
5 au cours du tir d'apogee est effectuee en utilisant 
le gyrometre deux-axes (5) equipant le satellite. 
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